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Nel presente lavoro di Tesi, svolto in collaborazione con AGUSTA-WESTLAND verrà affrontato, dal 
punto di vista dell’analisi fluidodinamica computazionale, il caso d’interazione tra vortici di estremità 
e pale di un elicottero che riveste maggiore importanza per gli effetti legati ai carichi non stazionari 
che esso introduce sulle pale e alle onde sonore che produce: Head-On Parallel BVI. 
 
Nella prima parte della Tesi saranno descritte brevemente le caratteristiche meccaniche e 
aerodinamiche di un elicottero passando in seguito all’identificazione in particolare delle sorgenti del 
rumore. 
 
L’analisi CFD sarà basata sull’esperimento di Lee & Kitaplioglu [4] condotto su un profilo NACA 
0012, descritto nel quarto capitolo in cui sono riportati i dati sperimentali ottenuti. 
 
Nei Capitoli successivi sarà esposto il metodo con cui si verrà condotto il lavoro basato sulla 
semplificazione bi-dimensionale del BVI in AVI, la modellazione originaria dell’esperimento e la 
successiva scelta di adottare l’uso di un vortice isolato costruito analiticamente descrivendo i modelli 
più ampiamente usati per la sua definizione fisico-matematica. 
 
In seguito verranno riportati i dati principali relativi alle varie simulazioni, in particolare le 
motivazioni che porteranno ad adottare l’uso di una tipologia di meshes “sovrapposte”. 
 
Nell’ultima parte saranno visibili i risultati dell’analisi CFD, il confronto di questi ultimi con i dati 











L’aumento significativo dell’utilizzo degli elicotteri negli ultimi anni, soprattutto in zone molto 
abitate come ospedali, o città in genere, ha posto l’accento sulla necessità di risolvere uno dei 
problemi principali legati ad essi: il rumore. Per condizioni di volo a bassa velocità, come 
l’avvicinamento in atterraggio o il decollo, infatti, il rumore prodotto da un elicottero può 
raggiungere valori che molto spesso superano le intensità tollerabili dall’orecchio umano, rendendoli 
incompatibili con le normative approvate in materia di inquinamento acustico. 
 
Pur originando il rumore da varie sorgenti presenti nell’elicottero, come il motore o il sistema di 
collegamento albero-pale, in queste particolari condizioni le frequenze sono dominate dagli effetti 
dovuti alla interazione tra i vortici che si generano alle estremità delle pale e le pale stesse, più 
comunemente noto come Blade-Vortex-Interaction. 
 
I primi tentativi di analizzare il fenomeno sono stati svolti usando velivoli full scale in volo, presto 
abbandonati per le obiettive difficoltà di eseguire misurazioni nella scia rotorica. 
 
La sperimentazione è stata quindi condotta su modelli in scala in gallerie del vento e, con l’aumento 
della potenza di calcolo negli ultimi anni, soprattutto con modelli di analisi fluidodinamici. 
 
Il BVI è riscontrabile sia nei rotori principali, sia in quelli di coda per la interazione tra questi ultimi e 




Alla base del seguente lavoro c’è l’esperimento di Lee e Bershader [4], usato spesso per la 
validazione di analisi CFD condotte per lo studio dell’aerodinamica e aeroacustica del BVI Tale 
esperimento riguarda il BVI frontale tra un vortice parallelo alla pala e un profilo alare NACA-0012 
e presenta misurazioni dettagliate delle pressioni sul dorso e sul ventre del profilo. e delle proprietà 
del vortice ottenuto dalla diffrazione di un’onda d’urto su un profilo NACA 0018 posto a incidenza 
pari a 30°. 
Utilizzando il software STARCCM+® si è proceduto a realizzare una configurazione CFD che 
riproducesse la geometria dell’esperimento, incluso lo shock tube. Per gli eccessivi costi di calcolo 
tale soluzione è stata sostituita da una che prevede la costruzione diretta del vortice tramite la 
definizione analitica del profilo di velocità tangenziale data da Sculley e il suo inserimento nel flusso 
indisturbato. 
 
Il campo di velocità è stato ottenuto quindi sommando i diversi contributi definiti per mezzo di 
funzioni di campo: il vortice isolato e il flusso indisturbato all’interno el quale sono immersi sia il 
vortice che il profilo rappresentativo della pala. 
 
Il problema di limitare la diffusione della vorticità contenuta nel vortice di riferimento è stato 
affrontato con il modello di confinamento della vorticità incluso nel software, che prevede l’aggiunta 
di un termine nel bilancio della quantità di moto costituito da una forza per unità di massa. 
 
La soluzione adottata, per quanto la valida dal punto di vista computazionale, ha presentato il 
problema del controllo della traiettoria del vortice e visto che la distanza dal profilo a cui passa il 
vortice sul piano verticale è un parametro fondamentale, è stata ritenuta non rappresentativa per il 
fenomeno di cui si è proposto lo studio.
  
Il problema è stato quindi risolto usando delle meshes sovrapposte che permettono la realizzazione di 
box di calcolo dotati di moto relativo tra loro, utilizzando una nuova configurazione che vede il 
vortice fermo nel flusso indisturbato e il profilo in moto alla velocità del flusso nell’esperimento. 
 
Tale soluzione è stata poi utilizzata per testare la possibilità di utilizzare il metodo per l’analisi di 
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1.1 Il moto dell’elicottero 
 
L’elicottero è un velivolo ad ala rotante in cui il rotore, costituito dalle pale e dal sistema di 
trasmissione e controllo del moto, sviluppa le forze di sostentamento e propulsione. 
La rotazione del mozzo collegato all’albero pone le pale, rispetto all’aria, in un moto relativo capace 
di generare la portanza necessaria. 
Diversamente dai velivoli ad ala fissa convenzionali, l’elicottero è in grado di operare in un range di 
velocità che va da zero (condizione di ‘hovering’, cioè il volo a punto fisso rispetto al suolo) al valore 
massimo (‘ forward flight’ o volo avanzato).  
L’elicottero ha inoltre la capacità di compiere manovre di salita e discesa in condizione verticale, 
incluse decollo e atterraggio. 
La capacità di avanzare e manovrare dell’elicottero è data invece dalla possibilità di inclinare il disco 
rotore principale (Tip path plate ), cioè la superficie descritta dalle pale in rotazione, e cambiare 
l’inclinazione dell’asse di applicazione della trazione prodotta, ortogonale al disco. 
In questo modo, la componente della trazione nella direzione di inclinazione, o forza propulsiva, 
equilibra la resistenza aerodinamica all’avanzamento permettendo la traslazione del velivolo in volo 















1.2 Sistemi di controllo del moto 
  
Essendo tecnicamente poco realizzabile l’inclinazione del disco mediante quella dell’albero, i 
movimenti relativi necessari alla generazione e al controllo delle forze aerodinamiche sono resi 
possibili grazie all’adozione di cerniere meccaniche che fanno da collegamento tra le pale e il mozzo 
centrale. 
I tre moti fondamentali cui sono sottoposte le pale sono: 
 
1) Flappeggio: moto di rotazione intorno ad un asse appartente al piano del mozzo e ortogonale 
alla direzione in apertura della pala. 
 
2) Variazione del passo: movimento di rotazione intorno ad un particolare asse che permette di 
cambiare l’angolo d’incidenza delle pale. 
 
3) Brandeggio: moto di ritardo/anticipo nel piano di rotazione.  
 
Il moto di flappeggio consente alle pale di alzarsi e abbassarsi durante la rivoluzione in modo da 
generare l’inclinazione del disco. Svolge anche l’importante ruolo di contrastare l’asimmetria di 
portanza che si creerebbe in volo avanzato, comportando il ribaltamento del velivolo, per via della 
diversa velocità relativa del flusso tra la pala avanzante e quella retrocedente. 
Il moto di variazione del passo permette di variare l’incidenza delle pale e quindi la risultante delle 
forze aerodinamiche agenti istantaneamente su ognuna di esse. 
Il brandeggio equilibra la forza di Coriolis dovuta allo spostamento del baricentro delle pale in 
seguito al flappeggio. 
 
1.3 Comandi di volo 
 
I comandi principali che regolano la generazione di portanza nelle pale sono classificati come 
Collettivo e Ciclico. Il comando collettivo impone il valore dell’angolo d’incidenza uguale per tutte 
le pale da cui dipende il valore della portanza totale e quindi della trazione erogata. Il ciclico ha 





La trasmissione del moto di rotazione è ottenuta col sistema piatto oscillante, costituito da dischi 
(“piatti”) posti ortogonalmente all’albero. 
La configurazione standard prevede la presenza di due elementi principali: il piatto oscillante fisso e 
quello rotante.  
Il piatto oscillante fisso non ruota, può scorrere lungo l’albero del rotore ed è inclinabile in qualsiasi 
direzione. La traslazione verticale è ottenuta con l’applicazione del comando collettivo, mentre 
l’inclinazione con il comando ciclico.  
Il piatto rotante riceve lo stesso spostamento verticale e inclinazione del primo cui è collegato 
mediante cuscinetti. Il moto rotazionale è trasmesso al piatto dal mozzo. La soluzione tecnica più 
comunemente utilizzata per la trasmissione dei comandi dal sistema piatto oscillante alle pale è 
realizzata con leve. 
Le leve di comando del passo, collegate al piatto rotante a un’estremità e a ciascuna pala all’altra, 
permettono la trasmissione a quest’ultime dei comandi collettivo e ciclico. 
Il comando collettivo è trasmesso spostando in alto o in basso il piatto oscillante, il comando ciclico 
invece, imponendo l’inclinazione del sistema piatto oscillante e quindi del disco rotorico nella 
direzione desiderata. 
 
È importante sottolineare uno degli aspetti fisici preponderanti nella progettazione del rotore 
principale di un elicottero: l’effetto giroscopico. In virtù del fatto che tutto il sistema mozzo-pale 
ruota, a qualsiasi azione applicata a esso, corrisponderà una reazione uguale e contraria che avrà 
luogo novanta gradi dopo il punto di applicazione. Ciò comporta la necessità di ottenere la risultante 
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La rotazione imposta al rotore dall’albero di trasmissione del motore installato nella fusoliera, 
comporta una coppia di reazione che porta rotore e fusoliera a ruotare in direzioni opposte 
reciprocamente. Nei velivoli convenzionali, si usa porre in coda un secondo rotore per ottenere una 
coppia opposta capace di bilanciare la prima. Il controllo della portanza generata in coda è effettuato 
variando l’angolo di passo collettivo del rotore secondario per mezzo della pedaliera.  
La trazione data dal rotore di coda tende però a far traslare lateralmente il velivolo. Il rotore 
principale viene perciò inclinato in direzione opposta per ottenere una forza che equilibri sul piano 
laterale tale forza. 
La generazione della trazione e della contro-coppia possono essere ottenenute con diverse 




















Figura 1.3 Variazione del comando ciclico per volo avanzato 
Figura 1.4 Esempi di possibili configurazioni 
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1.5 Profili di velocità del rotore principale. 
 
Lo studio della scia generata dal rotore di un elicottero presenta delle difficoltà notevoli per via della 
sua complessità. La sua natura in termini di geometria ed effetti aerodinamici sulle pale dipende 
fortemente dalle condizioni di volo. 
 
Il profilo di velocità del flusso osservabile in hovering è simmetrico con il massimo della velocità al 
tip della pala nella zona avanzante del disco e una velocità uguale e opposta all’estremità delle pale 
nella zona retrocedente (Figura 1.5a). 
La situazione cambia in condizioni di volo avanzato, dove il profilo di velocità diventa 








Uno dei motivi principali della complessità della scia è legato, oltre che al profilo di velocità, alle 
interferenze dovute ai moti relativi delle pale imposti dalla necessità di regolare e bilanciare la 






La differenza di velocità relativa lungo il disco e le interazioni del flusso con le varie parti del 
velivolo possono dare origine a diversi problemi di natura aerodinamica quali:  
 
 Regime transonico al tip delle pale avanzanti con possibile formazione di onde d’urto, 
interazioni onda/strato limite e onda/vortici di estremità. 
 
 Bassa velocità relativa e elevati angoli di incidenza per le pale retrocedenti con possibilità di 
stallo aerodinamico. 
 
 Interazioni tra il flusso del rotore principale con rotore di coda e fusoliera. 
 
 Interazione flusso e pale rotoriche.  
 







































La crescita sempre maggiore dell’utilizzo in ambito civile e militare degli elicotteri, negli ultimi anni 
ha favorito studi e ricerche volti a una sempre più precisa valutazione dei carichi aerodinamici, onde 
migliorare prestazioni, sicurezza e stabilità dei velivoli.  
Gli elicotteri, però, producono anche un elevato rumore, particolarmente in fasi di volo come quelle a 
bassa velocità, decollo e atterraggio, che rendono tale problema di primaria importanza soprattutto 
perché molto spesso sono utilizzati in zone abitate o vicino a esse (eli-ambulanze, mezzi di soccorso 
e di pubblica sicurezza). 
Non di secondaria importanza è il maggior margine di sicurezza con cui, riducendo il rumore, 
possano operare velivoli utilizzati per scopi militari. 
Tali motivi e l’introduzione di norme sempre più restrittive sull’inquinamento acustico hanno perciò 
obbligato le aziende costruttrici a sempre maggiori investimenti in ricerche che permettessero di 
ottenere una soluzione del problema. 
I vari studi sperimentali, hanno messo in luce un aspetto fondamentale di tale argomento: le sorgenti 
di rumore in un elicottero hanno diverse origini, natura fisica, intensità e evoluzione. 
Da qui la necessità per i ricercatori di individuare ognuna di queste sorgenti e isolarle, per meglio 
comprendere i fenomeni da cui sono dominate. 




2.1 Sorgenti del rumore. 
 
Fisicamente, sono tre le parti dell’elicottero da cui il rumore proviene: il motore, l’organo di 
trasmissione del moto alle pale e i rotori. 
In passato si riteneva che la fonte principale del rumore fossero i motori a scoppio di cui erano dotati 
i velivoli. Quando furono equipaggiati da motori a turbina, la riduzione ottenuta, per quanto notevole, 
mise in luce quale fosse il reale contributo dato dai rotori. 
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Nei moderni elicotteri, infatti, il rumore è sostanzialmente dovuto ai rotori principali e secondari (in 
funzione delle configurazioni), anche se le frequenze dominanti nei primi e nei secondi rientrano in 
range diversi.  
Il rumore generato dal rotore di un elicottero ha due fondamentali caratteristiche: intensità e 
periodicità. Può essere suddiviso in due categorie in funzione delle frequenze dominanti: impulsivo e 
rotazionale. Alla prima appartengono l’HSI e il BVI, rumori periodici acuti e molto forti che 
dominano il campo al momento della emissione. I rotazionali, chiamati thickness noise e loading 
noise, pur avendo le stesse caratteristiche, sono meno intensi. 
 
Oltre a quelli rientranti in queste due categorie, altri rumori possono essere classificati in base al 
meccanismo fisico che ne è alla base: interazione tra scia rilasciata dal rotore principale e il rotore di 
coda, interazione tra scia vorticosa (originata dallo stato limite sulle pale) e pale, vibrazioni dovute a 
fenomeni aeroelastici nelle pale e agli organi di trasmissione del moto rotatorio. 












Figura 2.5 Principali sorgenti di rumore nell’elicottero 
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2.2 Principali tipi di rumore. 
 
Sono di seguito elencate natura fisica e caratteristiche fondamentali dei principali tipi di rumore in un 
elicottero. 
   
 Thickness noise – dovuto allo spostamento del fluido al passaggio della pala. I parametri da 
cui dipende sono: spessore del profilo e velocità periferica della pala. È presente sia in volo a 
punto fisso che avanzato. Il piano lungo cui irradia è, essenzialmente, quello del rotore. 
 
 Loading noise – è il risultato dei carichi non stazionari agenti sul rotore principale ed è 
fortemente influenzato dalla continua variazione di incidenza delle pale, in volo avanzato. Il 
rumore da “loading”, legato alla distribuzione della portanza lungo la pala, s’irradia 
prevalentemente sotto il piano del rotore. 
 
 High Speed Impulsive Noise (HSI) - dominante soprattutto in volo avanzato ad alta velocità, 
è un caso estremo di "thickness noise". Fortemente influenzato dagli effetti del regime 
transonico sulla superficie della pala. A numeri di Mach transonici, l’onda formata sulla 
superficie, può estendersi oltre il tip della pala del rotore, propagandosi.  
Questo fenomeno, noto come "delocalizzazione" dell’onda, determina un suono 
particolarmente impulsivo denominato appunto High-Speed Impulsive (HSI) Noise, che 
s’irradia su un piano inclinato di poco rispetto al rotore. L’introduzione di profili diversi dai 
NACA 0012, comunemente usati fino a qualche hanno fa, ha permesso una notevole 
riduzione dei livelli di tale rumore. 
 
 
 Blade Vortex Interaction (BVI) – rumore di carattere impulsivo dovuto a fluttuazioni di 
pressione fortemente non stazionarie agenti sulle pale quando queste impattano con i vortici 
di estremità rilasciati nella scia dalle pale che le precedono o, a volte, da loro stesse. È la 
principale fonte di rumore originata dal rotore di un elicottero in volo a bassa velocità, 
discendente o in salita, e il piano lungo cui s’irradia è inclinato verso il basso di circa 30 ° 






 Rumore dovuto al rotore di coda – origina da carichi aerodinamici non stazionari agenti sul 
rotore di coda. È simile in natura al rumore non impulsivo del rotore principale, ma avviene a 
frequenze più alte. In più, un’altra fonte di rumore è data dall’interazione del rotore di coda 
con i vortici rilasciati nella scia dal rotore principale. 
 
 Broadband noise – legato tipicamente all’interazione che il flusso turbolento ha con le pale. 
Tra i meccanismi c’è il BWI (Blade Wake Interaction Noise), cioè il rumore dovuto al 
passaggio della pala nella scia che si distacca dalla superficie della pala. In particolare il BWI 
dipende da come il bordo d’attacco del profilo interagisce con lo strato limite turbolento 
presente sulle pale. 
 
 Rumore dovuto a motore e sistema di trasmissione 
 
La Figura 2.2 mostra i valori di frequenza e intensità dei rumori sopra descritti. Quelli a maggiore 
intensità, come visibile dalla figura, sono a carattere impulsivo. 














































































Il BVI è il fenomeno di maggiore importanza per la problematica del rumore e si presenta 
particolarmente complesso. La prima necessità da soddisfare per un lavoro mirato alla risoluzione di 
questo problema è un’analisi dettagliata che permetta di comprendere, isolare e riprodurre, gli aspetti 
fisici e meccanici che ne sono alla base. 
 
Nel presente capitolo sarà descritto il BVI, le principali caratteristiche e le diverse modalità in cui si 
presenta, il tipo di BVI di maggiore interesse sperimentale, gli esperimenti tipici usati per l’analisi. 
Sarà inoltre fornito un accenno alle problematiche aggiuntive dovute alla presenza dei vortici. 
 
 
3.1 Blade Vortex Interactions. 
 
Come in precedenza affermato, il BVI è dovuto all’interazione tra le pale e i vortici di estremità 
rilasciati dalle stesse nella scia del rotore. In seguito alla generazione della portanza nella pala, come 
in tutte le ali, si origina all’estremità un vortice (Tip Vortex) dovuto al fatto che le particelle d’aria 
nella parte inferiore cercano di passare in quella superiore per via della differenza di pressione tra 
ventre e dorso. 
Tale situazione fa sì che si crei un movimento rotatorio continuo di particelle che cercano di 
“aggirare” il Tip della pala e che determina appunto il vortice. 
 
Quando un vortice di estremità passa vicino a una pala o v’impatta gli effetti che determina sono: 
 
 Forti vibrazioni: sollecitano la struttura del rotore innescando problemi di fatica e possibilità 
di danni strutturali. Possono peggiorare la controllabilità del velivolo e aumentano il lavoro 
del pilota. 
 
 Rumore: impulsivo e dominante in condizioni di volo quali decollo, atterraggio e tutte le 
manovre a bassa velocità. Particolarmente intenso.  
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In un elicottero i vortici, in funzione di come evolve la scia, interagiscono in diversi modi con le pale 
e questo fa sì che il BVI avvenga in maniera molto diversa. Il primo passo nella ricerca è stato 
individuarne le diverse forme, quindi si parla di Blade Vortex Interactions. Si è passati in seguito 
all’analisi dei BVI per cui i problemi fondamentali si presentano in modo più marcato.  
 
 
3.2 Caratteristiche principali dei BVI 
 
Oltre a quelli di estremità, altri vortici sono generati nella zona circostante al mozzo, dove le pale 
hanno inizio e sono collegate a esso tramite cerniere. Gli “hub vortexes” vengono, però, velocemente 
spinti sotto il disco a causa della presenza di una forte velocità di downwash nella zona del mozzo, 
per cui non interagiscono in maniera significativa con le pale. 
I BVI sono classificati innanzitutto in funzione della distanza cui il vortice passa dalla pala e, quando 
tale distanza o “miss distance” è nulla, e il vortice impatta direttamente sul profilo, il BVI è 
particolarmente forte. In questo caso si parla di “Parallel Head-on BVI”. 
 
Man mano che tale distanza aumenta, l’effetto del campo di velocità indotto dal vortice diminuisce 
significativamente, e il BVI è meno intenso. 
 
In hovering la scia segue una traiettoria elicoidale con asse orientato verso il basso che si restringe 
per effetto del campo di velocità indotto proprio dai vortici di estremità. In questa condizione di volo 
i BVI sono deboli perché i vortici non impattano nelle pale ma, trasportati dalla scia, vi passano sotto. 
 






















In volo avanzato o discendente i vortici possono rimanere nell’area del disco per svariate rivoluzioni, 
incontrando le pale successive o addirittura le stesse che li hanno prodotti. Com’è possibile capire 
dalle figure 3.2 e 3.3, il caso in cui si ha la maggiore probabilità che i BVI avvengano è il volo 
avanzato in discesa (in particolare a bassa velocità) poiché la scia è forzata a passare attraverso il 







I punti in cui esiste la probabilità che le pale interagiscano con i vortici sono molti e sparsi in tutta 
l’area del disco. 
 
Figura 3.8 Scia rotorica in hovering 
     Figura 3.9 Volo avanzato livellato                    Figura 3.3 Volo avanzato discendente 
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Prove sperimentali hanno dimostrato come esistano sette tipi principali di BVI, divisi tra la zona 
avanzante e retrocedente del disco. Riferendosi alla Figura 3.4, primi quattro, localizzati nella zona 
avanzante, sono i più intensi, e ciò è frutto, oltre che della maggiore velocità relativa del flusso, anche 
della posizione dell’asse del vortice rispetto alla direzione di apertura alare. La zona di maggior 
interazione varia dai 45° ai 75° di azimuth. La situazione “peggiore” si presenta in genere in 
corrispondenza dei BVI indicati coi numeri tre e quattro. 
I BVI situati nella zona retrocedente del disco oltre che in numero minore occorrono generando un 















Figura 10.4 Principali punti di BVI 
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Un’ulteriore importante classificazione, come prima già accennato, è fatta in funzione 
dell’orientamento dell’asse di rotazione del vortice rispetto alla direzione di apertura della pala come 
segue: 
 
 Perpendicolare: l’angolo formato dall’asse del vortice con la pala è di novanta gradi. Il 
fenomeno è fondamentalmente tri-dimensionale e non stazionario. Il rumore raggiunge i 
valori minimi per il BVI. 
 
 Obliquo: l’angolo asse-vortice e pala è tra zero e novanta gradi. Le vibrazioni prodotte, così 
come il rumore, sono maggiori del caso perpendicolare. 
 
 Parallelo: è la forma più importante di BVI. Localizzato nella parte avanzante, avviene in una 
zona compresa tra zero e sessanta gradi di azimuth. In questo caso, l’asse del vortice è 
totalmente parallelo alla pala e il rumore prodotto raggiunge i valori massimi. Rappresenta 
anche la forma di BVI più importante per quanto riguarda le vibrazioni indotte. 
 
 Ortogonale: prodotto dall’interazione tra la scia del rotore principale e il rotore di coda. È 
definito ortogonale perché i vortici sono su un piano ortogonale a quello del rotore secondario 
ed è responsabile del 50% circa di tutto il rumore derivante da un elicottero. 



















3.3 Il BVI parallelo. 
 
Il tipo di BVI più interessante quindi dal punto di vista della ricerca è quello parallelo perché 
rappresenta la condizione peggiore del fenomeno.  
La pala incontra un tubo vorticoso il cui asse è parallelo a essa e lo attraversa per gran parte della 
propria lunghezza.  Vari studi sperimentali hanno evidenziato quanto segue. 
Nel momento in cui il vortice si avvicina, il campo di velocità indotta varia le condizioni di pressione 
nelle zone su ventre e dorso dei profili. Ciò comporta un’alterazione delle forze aerodinamiche con 
l’insorgenza di vibrazioni e produzione di differenti onde acustiche. 
Quando il vortice si trova al bordo d’attacco, dall’oscillazione del punto di ristagno anteriore si ha 
l’origine della prima onda sonora che si propaga come onda di compressione nel flusso a monte. 
 
Una volta attraversato il bordo d’uscita, il ristabilimento della condizione di Kutta, determina la 
nascita di altre onde, dette appunto “di Kutta” o “di bordo d’uscita”, che risalgono verso il bordo 
d’attacco. 
È importante porre l’accento su un aspetto importante: il BVI ha inizio quando il vortice attraversa il 
bordo d’attacco e termina quando le onde secondarie hanno percorso tutto il profilo della pala 
mettendo fine alle oscillazioni di portanza. 
Queste onde sono presenti in tutti i BVI per cui, i valori del Mach del flusso indisturbato sono in 
regime alto subsonico.  
 
Nel caso in cui lungo l’apertura, la pala raggiunga condizioni di flusso transonico, la velocità indotta 
dal vortice riesce a creare in quella zona una sacca supersonica da cui ha origine un’onda d’urto che 
si propaga sotto la pala e che domina il campo acustico. 
 
I parametri che influenzano aerodinamica e acustica del fenomeno sono: la forma del profilo 
(spessore, curvatura e soprattutto raggio di bordo d’attacco), le distribuzioni della corda e dello 
svergolamento in apertura, la velocità relativa della pala, le proprietà del vortice (nucleo e 
intensità), la distanza cui questo passa, la zona della pala in cui avviene l’interazione, e la 
portanza. 
 
Tra questi, studi sperimentali hanno messo in luce come i più importanti siano: la distanza del 
vortice dalla pala e l’intensità dello stesso. 
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3.4 Le sperimentazioni. 
 
I primi esperimenti (full scale) furono portati a termine su elicotteri in volo e avevano lo scopo di 
valutare i livelli sonori del rumore e la direzione lungo cui irradiava.  
Per ottenere dati significativi si rendeva necessaria l’analisi diretta della scia rotorica, ma la difficoltà 
di eseguire misurazioni in un flusso così complicato soprattutto per valutare i vortici di estremità 
nonché gli elevati costi di realizzazione, limitò gli esperimenti sui rotori a grandezza reale in campo 
aperto. 
 
Per quanto riguarda il BVI parallelo, l’analisi nelle gallerie del vento è stata molto favorevole, sia per 
la possibilità di controllare le condizioni del flusso sia perché possibile osservare gli aspetti del 
fenomeno mediante configurazioni sperimentali molto semplificate. 
Tipicamente in questi esperimenti, un vortice è generato, immesso in un flusso asintotico e fatto 
collidere su un profilo posto lungo la sua traiettoria. 
 
Per ottenere tale risultato si utilizzano in genere due tecniche aventi lo stesso principio: 
 
 Generatore di vortici: il flusso è convogliato su un profilo posto a incidenza non nulla da cui 
si stacca il vortice che andrà a interagire col profilo posto a valle del primo. 
 
 Shock tube: il vortice è ottenuto per diffrazione di un’onda d’urto sul profilo posto a 
incidenza non nulla. 
 
 
La differenza fondamentale tra le due è che la seconda tecnica permette la generazione di un 
singolo vortice e quindi di un flusso più pulito a valle del generatore. 
 
L’aspetto più importante riguardo tali esperimenti è legato alla scala. Com’è possibile dedurre 
dalla figura, infatti, il numero di Reynolds raggiungibile è di qualche ordine di grandezza 



















Tra gli esperimenti più importanti è da segnalare l’HART, Figura 3.7, per cui è stato utilizzato 
un rotore di dimensioni pari a circa il 40% di quelle reali. In Figura 3.8 è mostrato un 



















Figura 3.6 Numero di Reynolds in funzione della scala del modello ricavato negli esperimenti 

























3.5 Accenno alle problematiche aggiuntive dovute ai vortici negli elicotteri. 
 
La vorticità come la turbolenza, è un fenomeno, a meno di situazioni in cui le geometrie permettano 
semplificazioni, che va considerata nella sua tridimensionalità. A tal proposito, è importante tener 
conto degli effetti che un gradiente di velocità diverso da zero ha sui tubi vorticosi generati al Tip se 
si vogliono ottenere risultati coerenti con la realtà. 
 
In particolare, questo aspetto si presenta in fase di decollo, quando l’effetto suolo aumenta 




Figura 3.8 Esperimento Full Scale (NASA)  
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Uno dei fenomeni più pericolosi in cui sono coinvolti i vortici di estremità è il Vortex Ring State. 
In fase di discesa verticale, quando un elicottero supera un certo rateo, i vortici assumono dimensioni 
tali da generare una bolla turbolenta capace di inglobare il velivolo facendone perdere il controllo da 












































4.1 Motivazioni della Tesi 
 
Lo scopo del seguente lavoro è l’analisi CFD della forma di BVI in cui l’asse del vortice è parallelo 
alla direzione di apertura alare e la distanza sul piano verticale tra il centro del vortice e la corda del 
profilo è nulla. Si tratta cioè di quella che nel precedente capitolo è stata definita la: Parallel Head-on 
BVI. 
 
In funzione delle caratteristiche geometriche del fenomeno è possibile ridurre la simulazione a un 
caso bi-dimensionale, detto Airfoil Vortex Interaction (AVI), adottando una semplificazione che 
introduce un’importante diminuzione dei costi di calcolo pur permettendo di conservare gli aspetti 




4.2 Esperimento di riferimento. 
 
Come riferimento per lo studio è stato usato l’esperimento condotto da Lee et al. [1] in cui è stata 
analizzata una Head-on Parallel Airfoil-Vortex Interaction. L’esperimento riproduce l’interazione 
frontale in flusso subsonico tra un vortice con asse di rotazione parallelo all’apertura alare della pala 
e un profilo NACA 0012. Il vortice è stato generato dalla diffrazione di un’onda d’urto su un profilo 
NACA 0018, posto a incidenza diversa da zero. Il profilo NACA 0012 è stato posto a incidenza nulla 
a valle del generatore lungo la traiettoria del vortice. 
 
Per generare l’onda d’urto da far incidere sul generatore è stato è stato costruito uno shock tube di 
sezione rettangolare avente dimensioni     cm. Lo shock tube finisce poi in una camera di prova a 
diretto contatto con l’ambiente di dimensioni       cm dentro la quale sono stati posti i profili. In 






Figura 4.1 Schema dell’esperimento di Lee and Bershader 
 
Per la configurazione geometrica della camera l’espansione può avvenire solo in maniera cilindrica. 
L’onda d’urto è curva ma, date le dimensioni della camera in cui si espande, la parte che interagisce 
col generatore può essere considerata in pratica piana. Con queste premesse il problema studiato può 
essere considerato fondamentalmente bidimensionale. In Figura 4.2 è mostrato il passaggio dell’onda 
e la generazione del vortice. 
 
 
Figura 4.2 Passaggio dell’onda e generazione del vortice 
 
Il profilo NACA 0018 usato come generatore ha una corda di 5 cm e una lunghezza trasversale di 3.8 
cm, mentre il profilo NACA 0012 ha una corda pari a 5 cm e estensione trasversale 5 cm. 
La durata per il flusso quasi uniforme dopo il passaggio dell’onda sul generatore è di circa 4 ms. 
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Il numero di Reynolds, basato sulla corda del profilo NACA 0012 varia in un range che va da 
        a        .   
 
La sperimentazione è stata eseguita usando tre diversi vortici ottenuti variando l’angolo d’attacco del 
generatore e la velocità del flusso asintotico nella camera di prova.  
Il primo vortice è stato ottenuto con un angolo d’incidenza per il generatore di     e una velocità 
indotta nella sezione di test di circa 180 m/s, mentre il numero di Mach per l’onda era          . 
Il secondo è stato generato cambiando la velocità del flusso da 180 m/s a 260 m/s e lasciando 
invariati gli altri parametri.  
Per il terzo è stato cambiato solo l’angolo d’attacco del generatore portandolo da     a    . 
 
Il primo vortice (CASO I) è considerato fondamentale per i risultati ottenuti ed è quello cui si fa 
riferimento nella presente Tesi. 
 
La Tabella 4.1 mostra i parametri fondamentali per tutti e tre i casi. 
 
Tabella 4.1 Parametri relativi alla generazione dei diversi tipi di vortice. 
 CASO I CASO II CASO III Errore Unità di misura 
Velocità onda d’urto 470 540 470     m/sec 
Angolo d’incidenza 
generatore di vortici 
30 30 15 - deg 
Velocità di convezione 
del vortice 
180 260 180    m/sec 
Densità ambiente 1.78 2.20 1.78       Kg/m3 
Pressione ambiente                                   N/m2 
Driven gas/driver gas Aria/aria Aria/elio Aria/aria - - 
 
 




4.3 Risultati dell’esperimento. 
 
 
Struttura del vortice 
 
In Figura 4.3 sono mostrati gli interferogrammi olografici relativi alla distribuzione di densità dei tre 
diversi vortici presi a un intervallo di 50 μs equivalente a una distanza percorsa dal generatore pari a 
10 volte il loro raggio. 
 
          Vortice I                    Vortice II                  Vortice III                                 
 
Figura 4.3 Interferogrammi olografici dei tre vortici 
 
 
Lungo la traiettoria descritta dai vortici, sono stati installati sia interferometri olografici sia trasduttori 
di pressione. I valori dei rapporti tra densità e pressione ambiente e le misure effettuate lungo il 
vortice sono visibili nelle Figure 4.4 (a), (b) e (c) in funzione del rapporto tra la distanza del punto di 








                  
          Figura 4.4 (a) (b) (c) Misure nei vortici in funzione della distanza dal centro. 
 
 
Per un fluido reale comprimibile in flusso assial-simmetrico, assumendo che il centro del vortice si 
muova con velocità in modulo, direzione e verso uguale alla velocità del flusso asintotico, è 
possibile, esprimere la variazione della quantità di moto secondo la direzione radiale come segue: 
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Durante la convezione il vortice conserva la sua struttura rimanendo assial-simmetrico e dimostrando 
quindi la sua alta bi-dimensionalità. Paragonando le distribuzioni di densità e pressione per stimare 
l’evoluzione temporale della struttura del vortice in uno studio condotto da Bershader[3] è stato 
verificato come la velocità radiale sia inferiore di almeno quattro ordini di grandezza rispetto alla 
velocità tangenziale.  
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Tale risultato permette di semplificare la (4.1) trascurando tutti i termini che comprendono   , 
ottenendo: 
 
    
     
  
 
     
 
 
                             
 
Dove la densità è ricavata dall’equazione che esprime il bilancio dell’Entalpia Totale (h0) in un flusso 
comprimibile quasi uni-dimensionale: 
 
    






      
   
                            
 























   
(
  
     
 )                             
 
 
dove  è la velocità convettiva,   la distanza dal centro del vortice,   il raggio del nucleo e c la 





Figura 4.5 Profili calcolati delle velocità tangenziali nei vortici 
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Tabella 4.2 Parametri fondamentali per i vortici 
  Vortice I Vortice II Vortice III 
Massima circuitazione 
adimensionalizzata rispetto a 
   e alla corda del profilo c 
 
   
 0.28 0.37 0.14 
Rapporto tra il raggio del nucleo 




 0.018 0.024 0.015 
 
 
Nielsen e Schwind (1971) rifacendosi a una teoria semi-empirica elaborata precedentemente da altri 
autori, giunsero a dividere un vortice di estremità della pala di un elicottero o dell’ala di un aereo, in 
quattro regioni distinte secondo un’analogia con lo Strato Limite Turbolento: 
 
I. Un nucleo o regione interna simile al substrato laminare in uno strato limite turbolento. Questa 
zona ruota come un cilindro e la circuitazione è proporzionale alla radice della distanza dal 
centro. 
II. Una zona logaritmica, analoga al bordo superiore dello strato limite turbolento. In questa zona la 
velocità tangenziale raggiunge il valore massimo e la circuitazione è proporzionale al logaritmo 
della distanza dal centro. 
III. Una zona di transizione a una regione esterna irrotazionale.  
IV. Una zona irrotazionale dove la circuitazione è costante. 
 












Figura 4.6 Divisione di un vortice in regioni ipotizzata da  Nielsen et al. 
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Analizzando i risultati sperimentali sono state elaborate delle leggi che descrivessero 
l’andamento della distribuzione della circuitazione massima nelle tre regioni a vorticità non 
nulla, per tutti e tre i tipi di vortice rispetto al rapporto    ⁄ : 
 
1) Regione Laminare 
          ⁄     ⁄  
                                             ⁄       
 
2) Regione Logaritmica 
                     ⁄  ⁄                            ⁄      
 
3) Regione di Transizione 
               [         ⁄  ]⁄                          ⁄  
 


















Il risultato fondamentale è rappresentato dal valore della costante di proporzionalità 





Figura 4.7 Distribuzione della massima circuitazione nei tre tipi di vortice 
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Interazione con il profilo NACA 0012 e generazione dell’onda sonora 
 
Come detto in precedenza il vortice preso come riferimento per l’interazione con il profilo posto 
a valle del generatore è quello riguardante il CASO I.  
Nella Tabella 4.3 si riportano i dati essenziali dell’esperimento. 
 
Tabella 4.3 Dati AVI 






rispetto alla corda 
del profilo c 
Rapporto tra il 
raggio del nucleo 
laminare del vortice 





Distanza tra il bordo 
d’uscita del 
generatore e il 
bordo d’attacco del 
profilo. 
        ̂         
  
 

























Le Figure 4.8 (a)-(c) mostrano interferogrammi presi a diversi intervalli dell’esperimento. Il flusso si 
muove da destra verso sinistra. 
Nel primo (a), un vortice negativo (definito come orario nel moto da sinistra a destra) sta muovendosi 
verso il profilo. Appena si avvicina a esso comincia a formarsi e passare sul naso una componente 
verticale di velocità indotta diretta verso il basso. 
(a) t=4.86 (b) t=4.95 
(c) t=5.04 (d) t=5.13 




Questa velocità di downwash comporta uno spostamento verso l’alto del punto di ristagno anteriore e 
una diminuzione di pressione nella zona sottostante del dorso con formazione di una bolla di 
separazione. 
 
Nel secondo (b), la bolla di separazione cresce e comincia a muoversi dando origine a un secondo 
vortice, positivo, che si sposta interagendo e controruotando col primo. Il secondo vortice mostra una 
struttura diversa dal primo. 
 
Nel terzo (c) e quarto (d) il punto di ristagno anteriore torna al punto d’origine mentre i due vortici 
sono trascinati a valle dalla corrente convettiva annichilendosi l’un l’altro. Infatti, man mano che 




Il fatto che i vortici s’indeboliscano e si distacchino dalla parete del profilo permette di trascurare il 
loro effetto sul flusso sulla zona posteriore del profilo. 
 
 
Nella terza immagine è visibile l’onda sonora prodotta durante il fenomeno. Quando il picco di 
pressione positivo formatosi sulla zona superiore del naso del profilo comincia a rilassarsi sulla zona 
di bassa pressione sottostante, un’onda sonora s’irradia dal profilo. 
In pratica i due picchi di pressione rappresentano a tutti gli effetti come un dipolo acustico. 
 
Nella Figura 4.9 è riportato l’andamento del coefficiente di portanza del profilo durante 
l’esperimento per due diverse dimensioni del raggio del nucleo vorticoso. L’esperimento verifica 
quindi, per il vortice considerato, che il BVI produce per effetto dell’oscillazione del punto di ristagno 
anteriore, oltre a onde sonore, anche carichi non stazionari responsabili di problemi di natura 
















































Nel seguente Capitolo si espone il metodo seguito per l’analisi CFD dell’esperimento di riferimento 
descritto al Capitolo precedente. In primis è stato realizzato un modello che riproducesse la 
configurazione originale comprensiva dello Shock Tube utilizzato per la produzione dell’onda d’urto. 
Rivelandosi tale simulazione però troppo onerosa dal punto di vista della potenza di calcolo, si è 
deciso per una seconda configurazione che prevedesse la costruzione analitica diretta del vortice 
tramite una funzione detta “field function” per poi inserirlo nel campo di velocità relativo 
dell’esperimento. 
 
Nell’ultimo paragrafo si espongono le teorie e i modelli matematici utilizzati per la descrizione e 
l’analisi dei vortici. 
 
5.1 Shock Tube 
 
In Figura 5.1 è mostrata l’immagine relativa a una delle configurazioni dello Shock Tube realizzato.  
Per realizzare l’onda d’urto si è fatto riferimento alle relative teorie contenute negli studi di gas-
dinamica. 
Per quanto più simile all’esperimento l’analisi tramite questa configurazione è stata abbandonata per 
insufficiente potenza di calcolo disponibile. 
 
 






5.2 Modelli analitici di descrizione dei vortici. 
 
Perché la costruzione analitica si avvicini il più possibile alla struttura reale del vortice nell’ 
esperimento è necessario che: il picco di velocità tangenziale, il valore massimo della circuitazioe e il 
raggio del nucleo siano identici. Inoltre, comprendere la struttura del Tip Vortex di un elicottero è di 
fondamentale importanza per poter predire in maniera più accurata i carichi non stazionari agenti 
sulle pale.  
Si espongono di seguito i modelli matematici e le teorie su cui sono basate le rappresentazioni 
analitiche maggiormente utilizzate per descrivere un vortice. 
 
 
  5.2.1 Definizione di un vortice 
 
In passato per definire un vortice e identificarne la presenza in un campo di moto si è fatto ricorso 
spesso alla ricerca dei minimi relativi della pressione, presenti effettivamente talvolta proprio in 
corrispondenza del loro asse di rotazione. 
 
I minimi di pressione, così come la presenza di linee di flusso concentriche, non garantiscono però 
l’identificazione certa della presenza di vortici per un fluido reale nel caso di corrente piana 
bidimensionale, non stazionaria. 
 
Un vortice viene ad oggi definito come: una porzione di corrente caratterizzata da una distribuzione 
di vorticità spazialmente concentrata in regioni di forma complessa. 
Deve quindi possedere un nucleo che abbia tre fondamentali proprietà: 
 
 
a)                  Diametro finito (si escludono i vortici potenziali). 
 
b)  ⃗   ⃗                    Vorticità e Circuitazione non nulle . 
 








  5.2.2 Turbolenza e vorticità. 
 
La vorticità è definita matematicamente come il: rotore della velocità  ⃗   ⃗   ⃗  
 
Per corrente turbolenta s’intende il moto di un fluido caratterizzato da elementi di casualità nella 
distribuzione spaziale e temporale delle sue proprietà (velocità, temperatura, pressione). 
In pratica, quando un moto diventa turbolento, lo scambio di energia e di quantità di moto che nel 
moto laminare avviene a livello molecolare veicolato dalla viscosità, alla presenza di forti gradienti 
delle proprietà del fluido, diventa macroscopico. 
Lo studio di correnti turbolente si caratterizza, dal punto di vista matematico, con un comportamento 
caotico delle equazioni di Navier Stokes, cosa che ne rende impossibile la soluzione esatta. 
 
Per quanto sia un fenomeno complicato, è possibile identificarne alcune caratteristiche tipiche: 
 
 Non stazionarietà: Le variabili fisiche in gioco sono soggette a elevate fluttuazioni spaziali e 
temporali.  
 Dissipazione: La dissipazione viscosa trasforma parte dell’energia cinetica del fluido in 
energia interna (calore). La turbolenza quindi richiede energia, proveniente dal moto medio, 
per supplire alle perdite. 
 Rimescolamento: Lo scambio di quantità di moto ed energetico a livello macroscopico 
avviene grazie ad un forte rimescolamento tra diversi strati di fluido. 
 Dipendenza dalla corrente: La turbolenza è una proprietà della corrente, non del fluido in cui 
si genera.  
 Ipotesi di continuo: Anche nel caso di correnti turbolente valgono le ipotesi del continuo e le 
equazioni di Navier Stokes possono essere utilizzate, nei limiti della loro elevata sensibilità 
alle condizioni iniziali, per predirne l’evoluzione. 
 Tridimensionalità: In seguito a forti fluttuazioni di velocità la turbolenza è caratterizzata da 
fluttuazioni di vorticità, la cui dinamica è descrivibile dall’equazione: 
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 ⃗       ⃗                 Termine Convettivo 
 ⃗       ⃗                                                                     
    ⃗                                                               
 
 
Nel caso di corrente bidimensionale l’equazione si ridurrebbe all’equazione tipica dei fenomeni 
diffusivi: 
  ⃗ 
  
  ⃗       ⃗      ⃗                                     
 
In base all’equazione (5.1) la vorticità presente nel campo si conserva e può essere solo trasportata 
dalla corrente o diffusa. 
 
Il termine  ⃗       ⃗  è quello che si annulla nel caso 2-D e permette alle fluttuazioni di vorticità di 
autosostenersi in correnti tridimensionali: la turbolenza è quindi necessariamente un fenomeno 
tridimensionale. 
   
 
  5.2.3 Modellizzazione di un vortice  
 
La modellazione della struttura del nucleo e l’evoluzione temporale dei vortici dovuti alla 
generazione di portanza sono alla base di molti problemi aerodinamici e aero acustici per velivoli ad 
ala rotante e/o fissa. 
 
Tutti gli studi, sperimentali o teorici, aventi lo scopo di analizzare gli effetti dei vortici hanno 
evidenziato come struttura e andamento nel tempo della crescita del nucleo influenzino la predizione 
della geometria della scia, così come dei campi di velocità e delle pressioni indotte. 
Si rivela perciò fondamentale la necessità di sviluppare modelli che possano riprodurre più 
precisamente possibile gli aspetti fisici dei vortici e dei loro nuclei. 
Nei modelli con scia vorticosa libera in cui è abbandonata idea di scia fissa (imposta) e la direzione 
dei vortici di scia è calcolata iterativamente, è rilevante l’accuratezza con cui è modellata la natura 
viscosa del nucleo vorticoso, e per quanto tali modelli si basino su teorie di flussi potenziali, la 
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generazione di qualsiasi scia alla presenza di una superficie portante è dovuta a fenomeni di tipo 
viscoso. 
 
Simulare completamente un vortice viscoso - turbolento richiederebbe la soluzione in forma chiusa 
delle equazioni di Navier Stokes, cosa non fattibile vista la forte non linearità e i costi 
computazionali. 
Si ricorre allora a modelli di vortici ottenuti assumendo alcune semplificazioni ricavate valutando gli 
aspetti del flusso, in particolare la simmetricità assiale, la bidimensionalità e la stazionarietà, che 
permettono di determinare indipendentemente la scala di turbolenza in base al raggio del nucleo e il 








Il campo di moto di un vortice reale, piano, non stazionario e assial-simmetrico è caratterizzato da: 
  
 Linee di flusso circolari concentriche 
 Distribuzione continua di vorticità 
 
Oseen diede una soluzione esatta delle equazioni di bilancio della massa e quantità di moto per fluidi 
newtoniani in assenza di forze di massa in flusso bidimensionale, in coordinate cilindriche: 
 
 




 Vr = 0 ovunque 
 Distribuzione radiale delle variabili indipendente da θ 
 
La condizione di bidimensionalità comporta: 
 
 Vz = 0 ovunque 
 Indipendenza delle variabili da z 
 
Le equazioni si riducono perciò a: 
 





L’equazione (5.4b) è soddisfatta per qualsiasi distribuzione radiale di Vθ purché indipendente da θ. 
Cinematicamente quindi un vortice piano è perfettamente descritto dalla distribuzione radiale della 
sola componente tangenziale della velocità, in funzione del tempo. 
 
La soluzione del sistema dà un campo di velocità il cui rotore è, in funzione del tempo:  
 
 
Γ0 è il valore iniziale della circolazione di un filamento vorticoso collocato sull’asse z del sistema di 



































2) Rankine: il modello di nucleo vorticoso laminare. 
 
Il campo di moto di un vortice piano, può essere descritto dal modello approssimato dato da Rankine 
(1820-1872). Pur non essendo soluzione globale delle equazioni di Navier Stokes fornisce una 
soluzione istantanea (approssimata) per i campi di velocità e pressione indotti ad una certa distanza 
dal raggio. 
 
Diversamente dalla soluzione fornita da Oseen-Hamel, secondo cui la vorticità è distribuita in tutta la 
corrente ed è tale da produrre a ogni istante una circolazione    il modello di Rankine approssima un 
vortice reale dividendo il campo in due regioni: 
 
 Nucleo vorticoso: di raggio r0, in cui è concentrata una circolazione   =∫  . L’atto di moto 
del nucleo è di pura rotazione rigida. 
 
 Zona esterna: completamente irrotazionale      
 
 
La sua teoria mostra le caratteristiche fondamentali del vortice con nucleo viscoso laminare: 
rotazione simile a quella di un corpo solido nel vortice e campo irrotazionale lontano da esso. 
 
Secondo il modello di Rankine l’atto di moto nel nucleo è approssimato da una pura rotazione rigida, 
per cui l’unica componente non nulla del vettore velocità internamente è descritta da una legge 
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Il raggio del nucleo vorticoso è, per definizione, la distanza radiale dall’asse del punto di massima 
velocità tangenziale. Imponendo l’equilibrio al bordo si trovano le soluzioni: 
 
                            Velocità Angolare Nucleo 
    (5.5)
 
                    
    
Intensità dl vortice  
 
Le componenti della vorticità ricavate sono: 
 
{
    
    
                            (5.6a) 
 
       Ovunque                              (5.6b) 
 
         Ovunque                              (5.6c) 
 
 Esaminiamo la velocità di distorsione. L’unica componente diversa da zero è: 
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              (5.7) 
 
L’equazione (5.7) dà un risultato fondamentale: 
 
All’interno del nucleo gli sforzi viscosi sono identicamente nulli, mentre nella zona esterna, essendo 





































































































Analizziamo le equazioni di Navier Stokes in coordinate cilindriche         per correnti piane 
(indipendenza da z), stazionarie, in assenza di forze di campo e in ipotesi di simmetria assiale 
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La (5.10) conferma che il minimo relativo della pressione si trova al centro del nucleo. 
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3) Sculley, Vatistas, Lamb-Oseen: I modelli di distribuzione della velocità tangenziale     
 
Il modello proposto da Sculley e Kaufmann rielabora il modello di nucleo laminare viscoso di 
Rankine proponendo una distribuzione di velocità radiale che elimina la discontinuità al bordo: 
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Vatistas propose una famiglia di profili di velocità tangenziale per vortici stazionari: 
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Quest’ultima per n = 2, presenta ottime correlazioni con i dati sperimentali. 
 
 
Il modello fondamentale di vortice con nucleo viscoso laminare fu proposto da Lamb basato sulla 
soluzione di Oseen: il nucleo vorticale è totalmente laminare e il profilo di velocità tangenziale è 
soluzione di un’equazione uni-D di Navier Stokes ipotizzato che velocità radiale e assiale siano nulle. 
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Per trovare il valore di r0 basta imporre che sia il punto di massimo per la velocità tangenziale, 
derivare rispetto a r e porre pari a zero. Si trova così che: 
 
   √      
 
Dove   è il parametro di Oseen e assume un valore pari a 1.25643. 
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4) Crescita del nucleo e Numero di Reynolds 
 
Aspetto di primaria importanza è la valutazione di quale possa essere il tasso di crescita temporale 
del nucleo. Secondo molti autori l’evoluzione del vortice così come la dimensione del nucleo e il 
campo di velocità indotta sono da collegarsi direttamente a flusso turbolento presente all’interno. È 
conveniente riferirsi alle dimensioni del nucleo perché è sul bordo di quest’ultimo che si verifica il 
picco di velocità tangenziale. 
Ciò che accomuna tutti i modelli infatti, è la possibilità di rappresentare i profili di velocità mediante 
una singola funzione scalando in maniera adeguata la distanza dal nucleo vorticoso. Per questo 
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motivo, la scala di lunghezza corrispondente al nucleo è uno dei parametri fondamentali per 
modellare adeguatamente le caratteristiche del vortice. 
 
Ovviamente il diverso scambio energetico che si ha in un flusso laminare o turbolento, che avviene 
rispettivamente a livello molecolare e macroscopico, varia il trasporto della vorticità dal centro verso 
l’esterno. 
 
Il modello teorizzato da Lamb e Oseen assume che il flusso interno al vortice sia completamente 
laminare. La crescita del nucleo nel tempo può perciò essere descritta con la relazione: 
 
   √                                         (5.17) 
 
 
Dove   è il parametro di Oseen che assume un valore pari a 1.25643. 
 
Questo modello presenta però una singolarità per    , istante in cui il valore di energia cinetica 
sarebbe teoricamente infinito. 
 
 
Secondo Squire invece, il flusso interno a un vortice è di natura completamente turbolenta. Egli 
modificò il modello proposto da Lamb e Oseen inserendovi una eddy viscosity che tenesse conto 
della turbolenza proponendo la legge di crescita per il nucleo: 
 
   √  
                                         (5.18) 
 
Dove    è il valore iniziale del raggio del nucleo, e   il rapporto tra la viscosità apparente e quella 
reale così definita: 
  
    
 
                                                                                                
 
   è il valore effettivo della viscosità turbolenta,    e   devono essere ottenuti sperimentalmente. 
 
Squire ipotizzo che la eddy viscosity fosse proporzionale alla circuitazione, che è la caratteristica 
permanente del Tip Vorte: 
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Nella (5.19)    è una costante sperimentale, mentre (
 
 
) è il numero di Reynolds per il vortice che, 
nel caso di un Tip Vortex al rotore è così definito: 
 
    





)                                                                                          
 
Come si vede nella (5.20) il numero dipende linearmente dalla velocità periferica della pala    e dal 





Per valori bassi del       tende al valore unitario riducendosi al modello di Lamb-Oseen, mentre 




  non è funzione della distanza e ciò implica che la turbolenza è indipendente dalla posizione 
radiale. La stima della variabile numerica    dipende da come si assuma che la eddy viscosity vari in 
tutto il vortice. Per il modello di Lamb-Oseen    tende a zero, mentre Squire teorizzò che la eddy 
viscosity fosse distribuita uniformemente in tutto il vortice. 
 
Per quanto diversi i due modelli presentano distribuzioni di velocità tangenziale molto simili. 
 
Un altro approccio al problema è stato compiuto da Iversen [9] che ha teorizzato un andamento 
linerare lungo il raggio della eddy viscosity. 
 
Studi sperimentali recenti e visualizzazioni del flusso hanno portato a ritenere che il flusso interno al 
vortice non sia o tutto laminare o tutto turbolento, bensì che esso possa essere diviso in quattro 
regioni. Tale aspetto è stato preso in considerazione per l’esperimento di riferimento. 
 
Partendo dal centro: una interna completamente laminare che ruota come un corpo rigido, una di 
transizione, una completamente turbolenta e una esterna irrotazionale  
Ciò sta a indicare che la eddy viscosity tende a zero vicino al centro del nucleo e raggiunge un valore 




Ramasamy e Leishman per descrivere il comportamento nella zona di transizione si sono basati sul 
concetto del numero di Richardson che tiene conto degli effetti della rotazione sulle strutture 
vorticose. 
 
Da una espressione ricavata da Bradshaw, Holzapfel ha dato una formulazione di tale numero, 
definito come il rapporto tra la turbolenza prodotta o persa per effetto delle forze centrifughe e la 
turbolenza prodotta per effetto delle tensioni tangenziali: 
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Come si vede nella (5.21) sono considerati i gradienti di velocità. 
 
Cotel e Breidenthal da uno studio su ali fisse, suggerirono che il Tip Vortex non sviluppi o conservi 
alcuna turbolenza finchè il valore locale del numero di Richardson si trovi sopra un valore critico, 
detto soglia di stratificazione. Tale valore è: 
 
      
                                                                                                    
 
Il vortice quindi, finchè il numero di Richardson ha un valore superiore a quello di soglia non riesce a 
generare o conservare alcuna turbolenza. Quando questo viene raggiunto l’elevata velocità angolare 
nel nucleo ri-laminarizza qualsiasi turbolenza entra o esca dal nucleo. 
 
In Figura 5.3 è presentato l’andamento del numero di Ri in funzione della distanza dal centro del 
vortice, adimensionalizzata con il raggio del nucleo rispetto ai modelli presentati e alle misurazioni 







     Figura 5.3 Numero di Richardson nel vortice 
 
 
È evidente come il vortice sia una struttura a più regioni con flusso laminare fino ad una certa 
distanza dal centro dove il numero di Richardson è sempre maggiore del valore critico, seguita da una 
zona di transizione ad una di flusso turbolento man mano che ci si allontana dall’asse di rotazione. 
 
 
In Figura 5.4 è mostrata l’immagine di un vortice proveniente dalla pala di un rotore in cui sono ben 
visibili le tre regioni a vorticità non nulla: (1) completamente laminare, (2) zona di transizione, (3) 










Ulteriore aspetto essenziale di cui tenere conto quando si cerca di analizzare e definire un vortice è la 
valutazione degli effetti dovuti al gradiente di velocità. 
 
 
Come già affermato, un vortice è comunque un oggetto tridimensionale. I termini definiti di Tilting e 
























6.1 Modellazione CAD 
 
 
Per la realizzazione del modello CAD, è stato usato il software CATIA R5 V20®. Il box del dominio 
di calcolo e la Mesh di volume sono stati realizzati con il software STAR CCM+®. 
 
Il box ha dimensioni 1.5 m x 1m, per una profondità di 0.5 m. Successivamente alla realizzazione, la 
Mesh di volume è stata convertita per una simulazione bidimensionale. La parete di ingesso del 
flusso asintotico è stata posta a una distanza di 1m dal bordo d’attacco del profilo e la parete di uscita 












6.2 Realizzazione della mesh di volume 
 
I modelli utilizzati per generare la mesh di volume sono: 
 
 Prism Layer Mesher 
 Surface Remesher 
 Trimmer 
I parametri utilizzati per i modelli sono indicati in Tabella 6.1. 
 
Tabella 6.1 Parametri principali dei modelli usati per la mesh di volume 
Modello Parametro Valore 
     Prism Layer Mesher 
 
Base size 
Surface size- Absolute Minimum  
Surface size- Absolute Target 
Template Growth Default Rate 
Template Growth Boundary Rate 
0.1 m 
     4 mm 
     4 mm 
     Medium 
     Medium 
Surface Remesher 
Base size 
Surface size- Absolute Minimum  
Surface size- Absolute Target 
Template Growth Default Rate 
Template Growth Boundary Rate 
0.1 m 
     4 mm 
     4 mm 




Surface size- Absolute Minimum  
Surface size- Absolute Target 
Template Growth Default Rate 
Template Growth Boundary Rate 
0.1 m 
     4 mm 
     4 mm 
     Medium 
 Medium 
 
La mesh di volume è stata raffinata nelle zone di particolare interesse per la soluzione del flusso 
utilizzando dei controlli volumetrici. Nelle Figure 6.2 e 6.3 sono mostrati rispettivamente i controlli 
volumetrici e un particolare della mesh. I valori relativi ai controlli sono riportati in Tabella 6.2. 
 
Tabella 6.2 Controlli volumetrici 
Controllo Volumetrico Parametri Valori 
Blocco centrale camera 














   Figura 6.3 Particolare della Mesh 
 
 
Per i rimanenti parametri sono stati lasciati invariati i valori di default. 
 









6.3 Modello di confinamento della vorticità. 
 
La presenza di un vortice concentrato ha posto il problema di come limitare la diffusione della 
vorticità nel campo per fare in modo che le sue proprietà, una volta ottenuti i valori misurati 
nell’esperimento di riferimento, si conservassero per tutta l’analisi. A questo scopo è stato usato il 
modello di confinamento della vorticità presente nel software STAR CCM+®. 
 
 
Il modello è basato su una teoria sviluppata da Jhonson secondo cui è possibile conservare la 
vorticità concentrata grazie all’uso di una forza per unità di volume [N/m3]. Tale forza è 
rappresentata da un termine aggiuntivo inserito al bilancio della quantità di moto. Nel software il 
modello è utilizzabile impostando opportunamente due parametri: 
 
         Coefficiente del Modello 
 
          Parametro adimensionale che rappresenta la distanza dalla parete a cui il 
modello viene disattivato. 
 
   6.3.1 Settaggio del modello 
 
Per utilizzare tale modello è stato necessario realizzare più prove allo scopo di stabilire gli opportuni 
valori dei parametri. Le prove sono state valutate in funzione della variazione dei seguenti aspetti:  
 
1. Modello di turbolenza. 
Sono stati considerati i seguenti modelli: 
                  
     
     
     
 
2. Struttura ed evoluzione del vortice 
 
3. Evoluzione e comportamento del flusso intorno al profilo 
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Per gli ultimi due sono state prese in considerazione sia la fase transitoria sia la fase di regime 
dell’esperimento da riprodurre. 
 
Nelle Figure 6.4 sono mostrati esempi di alcuni risultati ottenuti non compatibili con la giusta 
risoluzione del flusso. 
 















6.4 Campo di velocità 
 
Il campo di velocità globale è stato ottenuto come somma vettoriale di due parti: 
 
 Campo di velocità indotta dal vortice 
 Campo di velocità del flusso asintotico. Diretta lungo l’asse X del sistema di riferimento  
 
Tale soluzione rappresenta per la simulazione le condizioni d’inizializzazione. 
 
 
6.5 Modellizzazione del vortice 
 
Per la definizione analitica del vortice è stato usato il modello di Sculley descritto al Capitolo 
precedente: 
 





      






                          Raggio del nucleo 
 
 
 ̂  
 
   
                                                                     
 
 
                       Velocità del flusso indisturbato 
 
 
                        Corda del profilo NACA 0012 
 
 
Il vortice è stato costruito utilizzando una field function (funzione di campo) con cui è stato 
modellato il campo di velocità dato dalla (6.1). 
Sono stati creati due sistemi di riferimento accessori, uno in coordinate cilindriche per descrivere la 
funzione 6.1, un secondo cartesiano per scomporre il campo ottenuto secondo le coordinate di 
riferimento usate per l’esperimento. L’origine di entrambi è stata posta in corrispondenza del punto di 




Il campo di velocità indotta è stato opportunamente limitato radialmente tagliando le componenti di 
velocità tangenziale trascurabili ad una certa distanza dal centro per evitare che queste interferissero  
con il campo di velocità sul profilo durante il raggiungimento del regime. In Figura 6.4 è mostrato il 















Figura 6.5 Campo di velocità indotta dal vortice 
    
6.6 Condizioni iniziali del flusso e al bordo. 
 
Il box del dominio di calcolo è stato diviso nelle parti indicate nella Tabella 6.2. 
 
Tabella 6.3 Suddivisione dominio di calcolo 
Componente Parte Specifica 
Inlet Parete laterale del box Superficie d’ingresso del flusso 
Outlet Parete laterale del box Supericie di uscita del flusso 
Boundary Profilo Superficie esterna del profilo Parete del profilo 
 
Il flusso asintotico dell’esperimento, caratterizzato da un valore del numero di Mach pari a 0.5, è 



























6.7 Impostazioni del risolutore 
 
Il problema è non stazionario e il valore del numero di Mach cui l’esperimento è stato condotto non 
permette di trattare il flusso come incomprimibile. Le equazioni di Navier - Stokes per il bilancio 
dell’energia e della quantità di moto sono accoppiate. 
 
Per la soluzione del flusso sono stati usati i seguenti modelli: 
 
 Two Dimensional 
 Implicit Unsteady 
 Gas 
 Ideal Gas 
 Turbulent flow 
 Coupled energy 
         Turbulence 


































Nel presente Capitolo è descritta la simulazione detta ”Vortice Convogliato”, realizzata sulla base dei 
dati dell’esperimento. In seguito a problemi di ordine numerico è stata costruita una seconda 
simulazione detta “Vortice con Overset Meshes” in cui è stato adottato l’uso di meshes in grado di 




7.1 Simulazione con vortice convogliato dal flusso. 
 
Nella simulazione il baricentro del vortice deve muoversi verso il profilo con la stessa velocità del 
flusso indisturbato. Il punto di partenza del vortice è stato posto a tre corde dal bordo d’attacco 
perché si è verificato che tale distanza permette di raggiungere le condizioni di regime senza che il 
flusso intorno al profilo venga disturbato durante il transitorio. Nella Tabella 7.1 sono indicate le 
condizioni al bordo per la velocità adottate nel box del dominio di calcolo. 
Tabella 7.1 Condizioni al bordo velocità “Vortice Convogliato” 
Nome Zona del box Caratteristiche Condizioni 
Inlet Parete sinistra Ingresso flusso 
 
         [   ] 
 
Outlet Parete destra Uscita flusso 
 
         [   ] 
 
Wall_inf Parete inferiore Parete       Scorrimento libero 
Wall_sup Parete superiore Parete Scorrimento libero 
 
 
Il calcolo del flusso è stato inizializzato usando le field functions descritte al Capitolo precedente. Si è 
imposto cioè che all’istante iniziale vortice e profilo fossero immersi in un campo di velocità costante 




L’intera simulazione è stata eseguita in 1000 time steps. Il valore del time step è stato posto pari a 
      [ ]. Il numero d’iterazioni per ognuno dei time steps è 20. 
 
È stato verificato che, per il modello di confinamento della vorticità il valore di ottimo per il 
coefficiente è 1,5. 
A inizio simulazione state analizzate le proprietà del vortice modellato e confrontate con quelle del 
vortice di riferimento.  
 
In Tabella 7.1 sono indicati i valori delle proprietà del vortice calcolate analiticamente col modello di 
Sculley. 
 
Tabella 7.1 Proprietà del vortice iniziale calcolate analiticamente 
Proprietà Zona Definizione Valore 
Pressione Centro del vortice      57401[Pa] 
Rapporto tra     e la 
pressione ambiente. 
Centro del vortice 




Rapporto tra     e la 
densità ambiente. 
Centro del vortice 
   
  ⁄  0.391 
Velocità tangenziale 
massima 




In Figura 7.1 è mostrata la pressione nel vortice a       . I valori indicati sono calcolati come 
variazione      rispetto alla pressione ambiente. La pressione misurata al centro del vortice 
corrisponde a circa 58000 Pa. Le dimensioni del nucleo vorticoso, identificabile attraverso il valore 






Figura 7.1 Pressione nel vortice a:        
 






Figura 7.2 Densità nel vortice a:        
 
 
I rapporti tra i valori nelle figure precedenti i relativi valori ambiente sono rispettivamente 0.367 e 
0.371. Come è possibile rilevare dai grafici in Figura 7.3 tali valori sono in accordo con quelli 







(a)                                                 (b) 
 
Figura 7.3 Risultati delle misure sperimentali della densità (a) e della pressione (b) nel vortice. 
 
 
In Figura 7.4 e 7.5 sono mostrati rispettivamente i valori della velocità tangenziale massima a 
       e quelli ottenuti nell’esperimento di riferimento. Anche in questo caso i valori sono in 
accordo con i dati sperimentali. 
 
 








Figura 7.5 Velocità tangenziale misurata nell’esperimento. 
 
  7.1.1 Risultati simulazione ”Vortice Convogliato” 
 
 
In Figura 7.6 è mostrata la distribuzione delle pressioni         Come si vede il flusso ha già 
raggiunto la condizione di regime e il campo di velocità indotta dal vortice sta interagendo con quello 
intorno al profilo. In seguito alla composizione delle velocità però il vortice sviluppa una portanza 
che porta il suo baricentro a spostarsi verso l’alto. Pur avendo validità da un punto di vista analitico, 
tale simulazione presenta un caso di AVI che non ha la caratteristica fondamentale richiesta e cioè che 




Figura 7.6 Visualizzazione “Vortice Convogliato” 
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7.2 Simulazione “Vortice con OVERSET MESHES” 
 
 
Per ovviare al problema presentatosi nella prima simulazione si è deciso di utilizzare il sistema di 
“Overset Meshes” presente nella release del software STAR CCM+®. È possibile, attraverso questa 
implementazione, creare due domini di calcolo diversi e farli muovere con velocità relativa non nulla. 
Il flusso è risolto interpolando i dati tra le celle che si sovrappongono durante il moto. 
 
L’idea alla base, sfruttando il principio di reciprocità, è di riprodurre lo stesso vortice, mantenerlo 
fermo nel flusso in quiete e far muovere il profilo verso di esso alla velocità di 180 m/s per realizzare 
l’interazione. 
 
  7.2.1 Dominio di calcolo con OVERSET MESHES 
 
Sono stati realizzati due diversi box di calcolo, uno fisso e l’altro con la possibilità di muoversi 
rispetto al primo. Come box fisso, destinato a contenere il vortice, si è utilizzato lo stesso costruito 
per la prima simulazione, con gli stessi controlli volumetrici. 
Il secondo, mobile, è stato modellato intorno al profilo. In Figura 7.7 è possibile vedere un particolare 
delle meshes sovrapposte. 
 
 






  7.2.2 Condizioni al bordo 
 
Il campo di velocità è stato ottenuto per il vortice ancora una volta con la “field function” basata sul 
modello di Sculley, mentre al fluido in cui è immerso, è stata assegnata una velocità trascurabile ai 
fini dei risultati solo per permettere la convergenza della simulazione. 
 
I campi di velocità e pressione intorno al profilo sono stati ottenuti con l’implementazione “motion” 
che permette di far muovere il box di moto traslatorio nella direzione desiderata. 
 
Il punto di partenza del box contenente il profilo è stato calcolato sempre in base al principio che il 
flusso intorno al NACA 0012 raggiungesse il regime prima di “sentire” il campo di velocità del 
vortice. 
 
Anche in questo caso la posizione del centro del vortice a tre corde dal bordo d’attacco del profilo si 
è rivelata soddisfacente. 
Nella Tabella 7.3 sono indicate le nuove condizioni al bordo per la velocità adottate nei box di 
dominio di calcolo. 
 




Nome Zona del box Caratteristiche Condizioni 
Inlet Parete sinistra Ingresso flusso 
 
         [   ]  
 
Outlet Parete destra Uscita flusso 
 
         [   ] 
 
Wall_inf Parete inferiore Parete Scorrimento libero 
Wall_sup Parete superiore Parete Scorrimento libero 
Box Mobile 
Nome Zona del box Caratteristiche Condizioni 
Chimera Contorno profilo Zona d’interpolazione dati        [   ] 
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L’intera simulazione è stata eseguita in 1000 time steps. Il valore del time step è stato posto pari a 
      [ ]. Il numero d’iterazioni per ognuno dei time steps è stato variato tra 10 e 20. 
Nel modello di confinamento della vorticità, sono stati lasciati inalterati i valori. 
Sono state nuovamente analizzate le proprietà del vortice modellato trovando risultati identici a quelli 
ottenuti per la simulazione “Vortice Convogliato”. 
 
 
7.3 Analisi dei risultati “Vortice con Overset Meshes” 
 
Di seguito sono riportati nel dettaglio i risultati ottenuti dall’analisi CFD. I dati sono confrontati con i 
risultati dell’esperimento di riferimento presentato e discusso al Capitolo 4. 
 
 7.3.1 Flusso a fine transitorio 
 
Le visualizzazioni seguenti mostrano la simulazione nel momento in cui il flusso raggiunge le 
condizioni di regime. Com’è possibile notare il vortice ha mantenuto inalterata la struttura e il campo 
di pressioni intorno al profilo non è ancora disturbato dalla presenza del vortice. Tale punto 
rappresenta quindi quello da cui cominciare l’analisi dell’interazione tra profilo e vortice. 
 
      











                 
                                                        
Figura 7.8 Istanti del passaggio dalla fase transitoria a quella di regime del flusso. 
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  7.3.2 Vortice in avvicinamento 
 
In Figura 7.8 è mostrata la visualizzazione del momento in cui gli effetti legati alla velocità di down-
wash indotta dal vortice cominciano a essere efficaci. Dai valori della pressione, ottenuti sempre 
come salto rispetto a quella ambiente, si vede che in tale istante il vortice continua a mantenere la 
struttura iniziale inalterata. 
 
 
Figura 7.9 Struttura del vortice in avvicinamento 
 
Nella Figura 7.10, in linea con i risultati dell’esperimento, è visibile lo spostamento del punto di 
ristagno anteriore verso il dorso del profilo e la formazione di una zona di alta pressione. Nella zona 
opposta si vede invece una zona di bassa pressione, cioè la bolla di separazione descritta 











  7.3.3 Impatto  
 
Le Figure nelle pagine successive mostrano le proprietà del vortice e del flusso intorno al profilo 
durante l’impatto a istanti diversi. Nelle Figure 7.11 sono mostrati i valori di pressione e densità 
caratterizzanti il vortice. Nelle prime immagini (      ), cioè l’istante precedente l’impatto, è 
possibile riscontrare come le proprietà iniziali del vortice siano ancora invariate.  
  
       
  
       
  
       
  
       
 
  
       
Figure 7.11 Impatto vortice profilo: Struttura del vortice 
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Nelle Figure 7.12 si vede come il punto di ristagno, una volta che il vortice abbia oltrepassato il 
bordo d’attacco, si sposti verso il basso per poi tornare alla posizione precedente all’impatto dopo 
















       
 
 
       





       
 
  
       
  
       
Figure 7.13 Impatto vortice profilo: Vorticità. 
 
Le Figure 7.13 mostrano l’evoluzione del fenomeno dal punto di vista della vorticità. Come 
nell’esperimento si nota la formazione sul ventre di una zona con vorticità opposta in segno a quella 
del votice primario. Il modello di confinamento della vorticità si disattiva durante l’impatto per poi 
riattivarsi al momento che il vortice primario si allontana dal profilo. 
 
Nell’ultima visualizzazione si vede il primo vortice interagire con della vorticità di segno opposto ma 
non si distingue nettamente un secondo nucleo vorticoso. La discordanza con l’esperimento in questo 
punto potrebbe essere dovuta a problemi di ordine numerico legati alla grandezza delle celle e alla 
relativa interpolazione, in concomitanza alla presenza del modello di confinamento della vorticità. 
Una griglia più fine, time steps minori e ovviamente, una potenza di calcolo maggiore potrebbero 






  7.3.4 Onda sonora 
 
Le visualizzazioni nelle Figure 7.14 e 7.15, riferite agli istanti in cui il vortice ha superato metà 
profilo e il punto di ristagno è tornato alla posizione iniziale, mostrano il distaccamento di una zona 
di alta pressione dal profilo riconducibile a una possibile onda sonora. La direzione verso cui l’onda 
s’irradia è compatibile con le misurazioni effettuate per il rumore prodotto da BVI. Le due immagini 
fanno riferimento allo stesso time step, ma con i valori di pressione mostrati secondo due diverse 
scale. 
 




Figura 7.15 Onda sonora in diversa scala 
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  7.3.5 Carichi non stazionari 
 
Il BVI non ha come effetto la sola produzione di onde sonore ma anche la generazione di carichi non 
stazionari che vanno ad agire sulle pale sottoponendole a notevoli condizioni affaticanti. Lo studio 
del fenomeno ha quindi come obiettivo non secondario anche l’individuazione e la stima di tali 
carichi. 
 
Nel grafico in Figura 7.16 è mostrata l’oscillazione di portanza sul profilo NACA 0012 misurata 
durante l’interazione col vortice. L’andamento segue quello registrato nell’esperimento di 
riferimento. Il picco deportante corrisponde al momento in cui il vortice si avvicina e impatta sul 
profilo ed è dovuto alla zona di alta pressione che viene a formarsi sul dorso del profilo nella parte 
corrispondente al massimo raggio di curvatura. Il picco è direttamente proporzionale alla velocità di 
down-wash indotta dal vortice i cui valori massimi, come descritto al Capitolo 5, dipendono dalle 
dimensioni del nucleo, quindi dall’intensità della circuitazione posseduta. 
 
Il risultato dà spunto per mettere in luce un aspetto molto importante: il parametro geometrico del 
profilo di maggiore importanza per l’interazione, come riportato già in altri studi, è proprio il raggio 
al bordo d’attacco. 
 
 










SIMULAZIONI TEST OVERSET MESHES 
 
 
Nel seguente Capitolo sono riportati i dati e i risultati relativi a due simulazioni condotte come test 
successivo del sistema di calcolo usato. La scia rotorica di un elicottero è estremamente complessa e i 
BVI dipendono, come descritto al Capitolo 3, per l’intensità, soprattutto dalla distanza a cui passano 
dal profilo. Per quanto il Parallel Head On BVI sia quello di maggior interesse, anche gli altri 
rivestono notevole importanza. L’aspetto essenziale in tutti i casi è comunque la valutazione della 
possibile traiettoria seguita da un vortice di estremità.  
Le simulazioni proposte sono state realizzate allo scopo di verificare in maniera semplificata la 
possibilità di imporre al flusso delle condizioni aggiuntive tali da variare proprio la traiettoria 
descritta dal vortice.   
 
È stata inoltre considerata una diversa velocità del profilo, più vicina ai valori massimi tipici 
raggiunti dalle pale dell’elicottero in condizione di volo avanzato. 
  
8.1 Simulazione TEST UNO 
 
In Tabella 8.1 sono riportate le componenti di velocità utilizzate nei box del dominio di calcolo per 
creare il campo di velocità 






Componenti di velocità   
Velocità Tangenziale Field Function / 
Velocità di traslazione lungo X 5 m/s - 225 m/s 
Velocità di traslazione lungo Y -5 m/s / 
 
Nelle Figure 8.1 è mostrata l’evoluzione della simulazione a diversi istanti. Durante l’interazione il 






   
   
   
   
   
 













8.2 Simulazione TEST DUE 
 
Come per la precedente si riportano nella Tabella 8.2 le componenti di velocità utilizzate nei box del 
dominio di calcolo per creare il campo di velocità. 
 










Componenti di velocità   
Velocità Tangenziale   Field Function / 
Velocità di traslazione lungo X 5 m/s - 225 m/s 




Nelle Figure 8.2 è mostrata l’evoluzione della simulazione a diversi istanti. Anche per questa 


















   
   
   
   
   
 



















CONCLUSIONI E SVILUPPI FUTURI 
 
 
I risultati ottenuti con l’analisi CFD sono in sostanziale accordo con i dati ottenuti dall’esperimento 
di riferimento. Gli aspetti essenziali del fenomeno, l’onda sonora e i carichi non stazionari, sono 
visibili e identificabili. 
 
Il metodo che prevede l’uso di meshes sovrapposte si è rivelato utile per la definizione e il controllo 
delle possibili traiettorie descritte dai vortici, nonché per la possibilità di imporre ai diversi domini di 
calcolo velocità relative diverse. 
 
Nella fase successiva all’impatto del vortice primario con il profilo, si nota come sia presente una 
vorticità di segno opposto che interagisce con quest’ultimo. Non è individuabile però il secondo 
vortice controrotante descritto dall’esperimento. Questa differenza può essere dovuta sia a problemi 
di interpolazione dei dati tra le diverse celle, risolvibili con una mesh più fitta e maggiore potenza di 
calcolo, sia alla definizione analitica della struttura del nucleo vorticoso. 
 
Il vortice generato nell’esperimento, inoltre, è più piccolo di quelli reali, che normalmente presentano 
nuclei di diametro pari al 5% - 10% della corda del profilo. 
 
Questi aspetti potranno essere affrontati per mezzo di uno studio che implementi la definizione 
analitica del vortice usata nell’analisi CFD con una migliore previsione del tasso di crescita del 
nucleo e degli effetti della turbolenza, basandosi sulle teorie descritte al paragrafo 5.2. 
 
Ciò permetterebbe in futuro di realizzare analisi numeriche più precise dal punto di vista descrittivo 
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